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Обычно создание осевого компрессора выполняется в следующем 
порядке:
1) по заданным суммарным параметрам (по расходу воздуха, степени 
повышения полного давления, КПД, а также прочностным и габаритно­
весовым требованиям) выбирается тип компрессора, количество и пара­
метры ступеней, а затем определяется форма меридионального сечения 
тракта;
2) по эмпирическим данным протекания величины потерь давления 
или КПД по высоте лопаток каждого типа ступеней по уравнениям дви­
жения, сохранения массы, энергии и импульса в межвенцовых зазорах 
рассчитываются параметры потока по радиусу тракта;
3) с учетом эмпирических рекомендаций по густоте, углам атаки и 
отставания потока для каждого типа ступеней рассчитывается в первом 
приближении изгиб профиля и все геометрические размеры лопаточных 
венцов;
4) по полученным геометрическим размерам оценивается прочность 
лопаток, при необходимости изменяются профили для обеспечения тре­
буемой прочности, конструируются другие детали компрессора, выпус­
каются чертежи на изготовление и сборку;
5) изготавливается компрессор и затем проводятся его испытания на 
специальном компрессорном стенде либо в составе полноразмерного га­
зотурбинного двигателя .для оценки соответствия фактических парамет­
ров заданным. Из-за недостаточной точности расчета течения воздуха в 
компрессоре, вследствие использования в математических моделях ряда 
упрощенных эмпирических зависимостей по потерям полного давления и 
отставанию потока в лопаточных вещ ах, а также из-за погрешностей из­
готовления лопаток, измеренные параметры, как правило, отличаются от 
проектных величин:
6) для выяснения причин и устранения полученных отличий выпол­
няется поверочный кинематический расчет компрессора (по измеренным 
частоте вращения и параметрам потока: расходу воздуха, заторможенным 
давлениям и температурам) и определяются фактические величины ско­
ростей обтекания, углов атаки и при необходимости разрабатываются
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мероприятия по изменению углов установки и формы профилей лопаток 
для достижения заданных параметров.
При проведении таких доводочных работ по п.6 бывают следующие 
типичные ситуации [3]:
— расход воздуха, степень повышения давления и КПД меньше про­
ектных величин,
—  расход воздуха и степень повышения давления близки к проектным 
величинам, а КПД меньше,
— расход воздуха и степень повышения давления больше проектных 
величин, а КПД меньше,
Так как обычно компрессоры проектируют с некоторым запасом по 
углам изгиба профилей лопаточных венцов, что несколько увеличивает 
диффузорность течения, то в практике наиболее часто встречается третья 
ситуация. В этом случае доводка компрессора выполняется как минимум 
в три этапа и, в первую очередь, определяются мероприятия, направлен­
ные на повышение КПД до проектной величины, В связи с тем, что со­
временные осевые авиационные компрессора выполняются с регулируе­
мыми по углу установки направляющими аппаратами, доводку по КПД 
обычно начинают с определения оптимальных углов установки таких ап­
паратов.
На втором этапе работ оценивают возможность повышения КПД за 
счет коррекции углов установки лопаток рабочих колес и нерегулируемых 
направляющих аппаратов, а также за счет вариации густотой лопаточных 
венцов путем изменения числа лопаток. В случае если коррекция лопаточ­
ных венцов без изменения их профилирования недостаточна для обеспе­
чения заданных параметров компрессора, на третьем этапе работ опреде­
ляются необходимые изменения конфигурации самих профилей, например, 
за счет изменения конструктивного угла входа в решетку или других гео­
метрических параметров профиля.
Рассмотренная поэтапная доводка компрессора широко применялась 
в ОАО СЫТГК им. Н.Д. Кузнецова при создании авиационных двигателей 
НК-8, НК-86, НК-93, газотурбинных приводов НК-16СТ и НК-ЗбСТ для 
газоперекачивающих станций. Эти двигатели разрабатывались в условиях 
планового государственного финансирования, вследствие чего все целесо­
образные варианты конструкции с измененной геометрией лопаточных 
венцов изготавливались и проверялись по эффективности физическими 
экспериментами.
В настоящее время из-за ограничений по финансированию возникла 
острая необходимость в разработке и внедрении системы поэтапной довод­
ки, в основном базирующейся на расчетной оптимизации профилирования 
лопаточных венцов и требующей ограниченного числа физических экспе­
риментов, например, испытания опытного образца и затем опшмизирован-
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® ого варианта. Для такой системы доводки необходима физически обос- 
ованная и более точная математическая модель гидравлических потерь в 
енце, примем в широком диапазоне углов атаки и посадок скорости в 
дежлопаточном диффузоре. В настоящем исследовании рассматривается 
лгоритм оптимизации профилирования широкого класса компрессорных
решеток, выполненных с густотой b / t  >  1 (см.рис.1), при их работе как на 




Рисунок 1 - Основные геометрические параметры компрессорной решетки
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Рисунок 3 - Схема обтекания решетки на сверхзвуковых режимах
В алгоритме используется методика [4] расчета потерь давления 
на входном участке компрессорной решетки на дозвуковых и сверхзвуко­
вых режимах обтекания с учетом скачков уплотнении, областей их взаи­
модействия с пограничным слоем на профиле и головных волн перед ло­
паткой. а также методы [5, 6, 7] по расчету потерь давления в дозвуковых 
компрессорных решетках на режимах обтекания, соответствующих мак­
симальным величинам КПД. В большинстве работ, посвященных оценке 
потерь полного давления в компрессорных решетках, получены эмпири­
ческие формулы для расчета потерь либо на “номинальном" режиме (А.Р. 
Хоуэлл [2]) или близком к этому режиму - режиме максимального качест­
ва решетки (Г.Н. Абрамович [1], А Л . Комаров [5] и т.д.). На этих режи­
мах разгон потока от Я 1 на входе в решетку (W2) до Л  max (Wmsx) на 
спинке профиля и посадка скорости в межлопаточном диффузоре решет­
ки минимальны, в результате чего и обеспечивается максимальное каче­
ство и максимальный КПД.
При создании компрессора принимаются меры, чтобы на проектном 
режиме все сечения лопаточных венцов работали на оптимальном по КПД 
режиме. В работах [2, 5, б] настройка на оптимальный режим обеспечива­
ется за счет задания соответствующих углов атаки. Для обеспечения мини­
мальных потерь в межлопаточном диффузоре С. Либляйн в [7] показал 
необходимость введения дополнительного ограничения и по фактору диф- 
фузорности
D = ^ l ^ < 0 , 4 *  О)
W2
Однако из-за ограничений по прочности и конструкции компрессора, та­
кую настройку для всех сечений лопаток не всегда удается обеспечить, и 
поэтому необходимо рассчитывать потери в решетке и при больших углах
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атаки, и больших посадках скорости в межлопаточном канале. Такая ме­
тодика оценки потерь также необходима при расчете напорных характе­
ристик компрессора от режима запирания до границы помпажа на всех 
частотах вращения от малого газа до максимального режима работы ГТД.
И безусловно такая методика особенно необходима для математической 
модели поэтапной расчетной оптимизации профилирования лопаток.
В работе [5] приведена эмпирическая зависимость для расчета ко­
эффициента профильных потерь в решетке при дозвуковых скоростях 
натекания потока на режимах максимального качества. Аналогичная эм­
пирическая зависимость, но с учётом трёхмерных эффектов, связанных с 
пограничными слоями на торцевых стенках, приведена в [6].
В работах [6] и [7] приведены экспериментальные данные, получен­
ные ири наследовании компрессорных решеток, показывающие как влияет 
посадка скорости на потери давления в межлопаточном диффузоре. На рис, 
4 эти экспериментальные данные перестроены в виде отношения текущей 
толщины потери импульса в пограничном слое при наличии посадки ско­




Рисунок 4 - Изменение толщин потери импульса в пограничном слое 
межл статочного диффузора компрессорных решеток
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В первом приближении это отношение аппроксимируется зависимо­
стью
-** т 3 . 5
* *  6 двф
к  *  =  =  диф.ре ш Я
е з  г р
X шах 
Х2 (2)
В [8] приведено отношение толщины потери импульса на пло­






К = —ЭГ*  =яа<Ил s6e3rp Х2
Зависимость (3) получена для турбулентного режима течения в 
пограничном слое. Меньшее утолщение пограничного слоя по (2), чем по 
(3), указывает на то, что испытания компрессорных решеток [5] были 
проведены при низкой степени турбулентности на входе и в основном на 
докризисных режимах обтекания, из-за чего в этих испытаниях реализо­
вывался смешанный ламинарно-турбулентный режим течения [9], соз­
дающий меныпую толщину пограничного слоя и в итоге меньшие потери 
энергии. Следовательно, зависимость (2) можно использовать для ком­
прессорных решеток, работающих при низкой степени турбулентности 
набегающего потока на докризисных режимах обтекания (см.рис.2), а 
зависимость (3) - для решеток, работающих при повышенной турбулент­
ности на входе [10] и на сверхкризисных и сверхзуковых режимах обте­
кания, когда возникающие на этих режимах скачки уплотнения, головные 
волны и области их взаимодействия с пограничным слоями приводят к 
резкому росту турбулентности потока и в межлопаточном канале форми­
руется турбулентный пограничный слой (см. рис. 3).
На основании изложенного для учета влияния посадки скорости 
на коэффициент профильных потерь предлагается ввести в формулы (2) 
и (3) коэффициенты идентификации К**ДИфф. по (4) и (5).
При известных скоростях потока на спинке профиля в горле ре­
шетки Aj, и на выходе из нее Л 2 будем рассчитывать коэффициент вос­
становления полного давления в межлопаточном диффузоре по формуле 
к -1 г xl **
= 1 + ~ Т ~  ' Л Г  S  ' К д и ф  ■ (4)
Используя методики [4, 5, 6] и формулу (6) настоящей работы, 
можно определить потери полного давления в компрессорных решетках 
на докризисных, сверхкризисных и сверхзвуковых режимах обтекания 
при больших углах атаки и посадках скорости в межлопаточном диффу-
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lope. Тогда суммарный коэффициент восстановления полного давления 
т£ определится как произведение коэффициентов входного участка стц и 
иежлопаточного диффузора а яиф
СТ1  =  <7Е1 ’ стдиф ( 5 )
Для расчета углов отставания потока 5° в дозвуковых компрессор­
ных решетках в упомянутом широком диапазоне углов атаки при обра­
ботке экспериментальных данных продувок компрессорных решеток по­
лучена следующая эмпирическая формула:
1 (6)
<Г = 23
Она основьшается на физической взаимосвязи угла отставания с толщи­
ной вытеснения пограничного слоя на спинке профиля и, следовательно, в 
первом приближении - с величиной коэффициента восстановления стДИф в 
решетке.
Рассмотренная методология определения параметров элемен­
тарного сечения компрессорной решетки используется в основном про­
граммном комплексе отдела компрессоров ОАО СНТК им. Н.Д. Кузнецо­
ва. Выполненные в отделе компрессоров оценки показали, что результаты 
расчетов по рабочим модулям программного комплекса ОАО СНТК 
удовлетворительно согласуется с результатами модулей программного 
комплекса FLOWTRAN.
2. С использованием рассмотренных методик возможно выпол­
нить оптимизацию профилирования лопаточных венцов компрессора.
При проведении работ по упомянутой первой доводочной ситуа- 
1щи необходимо определить углы установки регулируемых направляю­
щих аппаратов, обеспечивающие максимальный КПД при заданных час­
тоте вращения, расходе воздуха и степени повышения давления. В этом 
случае выполняется несколько кинематических расчетов компрессора с 
соответствующими различными углами установки входного направляю­
щего аппарата (например, через 2° на нагрузку и разгрузку от проектного 
угла установки). Путем сравнения полученных результатов, определяется 
оптимальный угол установки, обеспечивающий максимальную величину 
КПД при заданных расходе воздуха и степени повышения давления. С 
этим оптимальным углом установки входного направляющего аппарата 
выполняется несколько кинематических расчетов с соответствующими 
различными углами установки следующего регулируемого направляюще­
го аппарата, и так далее вплоть до последнего аппарата. В каждом случае 
определяется уопг аналогично процедуре по входному аппарату.
Если на первом этапе не удалось получить заданной величины
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КПД, необходимо провести серию кинематических расчетов с вариация­
ми углов установки лопаток нерегулируемых направляющих аппаратов и, 
в случае недополучения заданного КПД, повторить эту операцию с ва­
риацией углов установки лопаток рабочих колес. Когда полученные оп­
тимальные величины углов установки отличаются от проектных более 
чем на 3°, целесообразно сделать второе приближение по определению 
оптимальных углов установки регулируемых направляющих аппаратов по 
ранее описанному алгоритму.
В том случае, когда все вариации по углам установки лопаток 
направляющих аппаратов и рабочих колес не обеспечили заданной вели­
чины КП Д  необходимо по результатам анализа всех предыдущих вариа­
ций выделить венцы с минимальными величинами КПД и, изменяя их 
густоту за счет количества лопаток, провести кинематические расчеты с 
оценкой возможности получения заданных КПД, расхода воздуха и сте­
пени повышения давления.
Первые два этапа наиболее часто используются при доводке 
авиационных компрессоров из-за дешевизны их внедрения, так как требу­
ется лишь под несколько другим углом прорезать пазы замков крепления 
лопаток. Если при оптимизации по алгоритмам первых двух этапов не 
удалось достигнуть заданных параметров, то придется использовать алго­
ритм третьего этапа, требующего изменения конфигурации самих профи­
лей. Изменение же конфигурации профилей, как правило, требует корен­
ной переделки всей технологической и контрольной оснастки, т.е. боль­
ших финансовых затрат.
Третий этап выполняется на базе анализа кинематических расчетов 
по второму этапу. При этом определяются сечения лопаточных венцов, 
которые работают с наибольшими отклонениями либо в сторону повы­
шенных углов атаки, либо на режиме запирания. Путем подгибки или раз- 
гибки входной или выходной частей профилей, т.е. изменением конструк­
тивных углов, каждое сечение выводится на угол атаки, обеспечивающий 
больший КПД. При необходимости дополнительно производится измене­
ние величин хорды профиля, его максимальной толщины и смещение 
вперед или назад максимального прогиба средней линии, а также оцени­
вается целесообразность изменения других геометрических параметров 
профиля.
Все перечисленные варианты одновременно с оценкой гидравличе­
ских характеристик проверяются на наличие необходимых запасов проч­
ности, например, по опыту создания САПР лопаток авиационных турбо­
машин [3]. В случае обеспечения заданных параметров и необходимых
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запасов по прочности принимается решение на изготовление этого вари­
анта компрессора. Если последующие испытания подтверждают факт по­
лучения проектных величин КПД, расхода воздуха и степени повышения 
давления, то начинается серийное изготовление этого компрессора.
Изложенный подход к поэтапной расчетной доводке компрессоров, 
разработанный на базе анализа различных ситуаций, имевших место в 
процессе доводки осевых авиационных компрессоров с оптимизацией 
профилирования лопаток на заданные параметры, принят к практическо­
му использованию в отделе компрессоров ОАО СНТК им. Н. Д. Кузнецо­
ва.
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